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研究成果の概要（和文）：クランクトアロー主翼を有する超音速機形状について、姿勢変化角速度による動的空
力特性のメカニズム解明を目指して、機体模型にロールまたはヨー角速度を与えつつ通風する低速風洞試験と非
定常CFD解析を実施し、機体周りの流線および機体表面圧力分布を調べた。その結果、ロール角速度によるロー
ルダンピング発生、ノーズ長によるロールダンピング劣化、ヨー角速度によるローリングモーメント発生、およ
びノーズ長によるヨーダンピングの違い、等のメカニズムを推定できた。この成果は、高速航空機の空力特性・
飛行特性の総合的理解の進展に大いに資すると期待される。

研究成果の概要（英文）：In order to clarify mechanism of dynamic derivatives caused by attitude 
rates of a supersonic vehicle with a cranked-arrow main wing, low-speed wind-tunnel tests and 
unsteady CFD analysis were carried out for the vehicle model with roll or yaw rates, through which 
streamlines and surface pressure distributions were investigated. As a result, the mechanisms of the
 roll damping generation due to roll rates, roll damping deterioration due to a nose length, rolling
 moment generation due to yaw rates, yaw damping variation due to nose lengths, etc. were suggested.
 This achievement will contribute to comprehensive understanding of aerodynamics and flight 
mechanics of high-speed aircraft.

研究分野： 航空宇宙工学

キーワード： クランクトアロー翼　空力微係数　ロールダンピング　ヨーダンピング　アドバースヨー　煙流線　風
洞試験　CFD解析

  １版

令和

研究成果の学術的意義や社会的意義
人間の生活活動を支える基盤的移動手段として、大陸間を短時間で移動できる超音速航空機の需要が高まってい
る。超音速飛行と離着陸を含む低速飛行を両立できる機体形状として、クランクトアロー（折れ曲がった矢じ
り）形状の主翼が有用である。従前の航空機の主翼と比べて、クランクトアロー翼は揚力発生の仕組みが異なる
ため、空気流から受ける力の特性も従前の航空機と大きく異なる。特に、機体の姿勢が変化しつつある際の特性
（動的空力特性）は、安全安定な飛行に直結しており、慎重に解明する必要がある。本研究は、そのような動的
空力の仕組みを明らかにすることを目指しており、超音速航空機技術の確立に貢献するものである。

※科研費による研究は、研究者の自覚と責任において実施するものです。そのため、研究の実施や研究成果の公表等に
ついては、国の要請等に基づくものではなく、その研究成果に関する見解や責任は、研究者個人に帰属します。



様 式 Ｃ－１９、Ｆ－１９－１、Ｚ－１９（共通） 

１．研究開始当初の背景 

クランクトアロー主翼を有する超音速機形状について、姿勢変化角速度に起因する動的空力

微係数について、亜音速動的風洞試験による評価の過程で、姿勢変化角速度やノーズ長によって

動的空力微係数が大きく異なり、特にダンピング（姿勢変化の動安定）が劣化するノーズ長・角

速度があることが見いだされた。 

 

２．研究の目的 

そこで、これらの動的空力特性の発生メカニズムの解明を目指して、機体模型に姿勢変化を与

えつつ通風する「動的風洞試験（動的風試）」における煙流線法および PIV 法による流れの可

視化、ならびに同等条件の非定常 CFD 解析によって機体表面の流れの剥離・再付着、クランク

トアロー主翼が生成する渦系と尾翼の干渉、等の流れ構造を明らかにすることを狙う。 

 

３．研究の方法 

図１の超音速機形状について、縮小比７／６０の機体模型を室蘭工大の回流式小型低速風洞

に設置し、図２の姿勢変化駆動装置によって姿勢変化角速度を与えつつ通風する。ステッピング

モーターの数値制御によって高い精度および再現性の駆動を実現している。 

 
 

図１．クランクトアロー主翼を

有する超音速機形状 
    ロール駆動装置     ヨー駆動装置 

図２．姿勢変化駆動装置 

（１）煙流線法による流れ構造の解明： 

所要の高速度ビデオカメラのレンタル期間の制約、および新型コロナ感染症対策としての実

験活動制限のため、煙流線法を優先実施することとした。 

低速風洞の吹き出し口にニクロム線（φ0.26 mm）を張り、流動パラフィンを等間隔に塗布し、

風速 2 m/sec 程度で通風しながら 30 V 程度の直流電圧を印加し、図３のように煙流線を発生

させる。高速度ビデオカメラとして株式会社フォトロン製 FASTCAM Mini AX50/AX100 を図

４のように機体模型の後方、後ろ上方、または側方に設置し、解像度 1024×1024 ピクセル、

フレーム角速度 750～1000 fps で撮影する。試験条件として、天秤計測および CFD 解析と同等

の無次元角速度となるよう、駆動角速度を設定する。 

    
図３．煙流線の生成  図４．高速度ビデオカメラの設置 

 

（２）非定常 CFD 解析による流れ構造の解明： 

同等の条件で機体模型周りの流れを CFD 解析によって解き、流線、表面圧力分布、および空

力微係数への機体各部位の寄与率を推算する。 



（３）２次元 PIV 法による流れ構造の解明： 所要の高速度ビデオカメラ、高出力レーザー装

置、および解析ソフトウエアを揃えたことから、今後 PIV 計測を本格的に実施する予定である。 

（４）総合的解析： 風試による煙流線映像と CFD 解析による流線、表面圧力分布、および空

力微係数への機体各部位の寄与率を比較検証して、姿勢変化角速度による動的空力特性の発生

メカニズムを推定する。 

 

４．研究成果 

（１）ロール角速度による空力微係数、流線、および表面圧力分布 

右ロール角速度を伴う動的風試における空力微係数計測値および煙流線、ならびに同等条件

の CFD 解析による空力微係数推算値、流線、および機体表面圧力分布を、図５～図８に示す。

流線および圧力分布はロール角 0[deg]付近の時点のものである。 

図５は Nose-A 形態および Nose-C 形態についてピッチ角 10°における風試による���の天秤

計測値であり、Nose-A 形態に比べて Nose-C 形態では無次元ロール角速度�̂ > 0.005 の範囲で

ロールダンピングが劣化している。図６は Nose-C 形態について無次元右ロール角速度 0.0062

（有次元右ロール角速度 5.04[deg/s]）および種々のピッチ角における CFD 解析によって推算さ

れた機体構成部位の���への寄与であり、主翼がロールダンピングの主要因となっている。 

図７は無次元右ロール角速度 0.0062（有次元右ロール角速度 5.04[deg/s]）および種々のピッ

チ角における Nose-C 形態について風試および CFD 解析による流線である。どのピッチ角にお

いても、主翼前縁付近での流線の持ち上がりや主翼上面での流線の渦巻きが、左主翼に比べて右

主翼のほうが激しく、右主翼上面の渦が強まっていると考えられる。一般に渦の中心では流速が

大きくなり圧力が減ずることから、右主翼上面圧力が減じて左ローリングモーメントすなわち

ロールダンピングが生じていると考えられる。図８は、同条件の CFD 解析による主翼上面圧力

分布である。青系の低圧部分の面積が左主翼より右主翼において大きく、これによって左ローリ

ングモーメントすなわちロールダンピングが生じていると考えられる。 

 

  

 

 
図５．Nose-A 形態および Nose-C 形態につい

てピッチ角 10°における風試による��� の

推算値 
 
 
 

 図６．Nose-C 形態について CFD 解析によって

推算された機体構成部位の���への寄与。ロール

角速度�̂ = 0.0062 

  

 

  
(a) 風試 (b) CFD 解析  (a) 風試 (b) CFD 解析 

(a) θ = 5.0deg  (b) θ = 10.0deg 



  

 

  
(a) 風試 (b) CFD 解析  (a) 風試 (b) CFD 解析 

(c) θ = 15.0deg  (d) θ = 20.0deg 
図７．Nose-C 形態について風試および CFD 解析による流線。右ロール角速度�̂ = 0.0062 

 

    
(a) θ = 5.0deg (b) θ = 10.0deg (c) θ = 15.0deg (d) θ = 20.0deg 

図８．Nose-C 形態について CFD 解析による主翼上面圧力分布。右ロール角速度�̂ = 0.0062 
 

次に Nose 長の違いによる流れの違いを考察する。図９は、Nose-A 形態および Nose-C 形態

についてピッチ角 10[deg]、無次元右ロール角速度 0.0237（有次元右ロール角速度 19.44[deg]）

における風試による煙流線である。Nose-C 形態に比べて Nose-A 形態のほうが、右主翼前縁付

近で流線の盛り上がりが大きい。この流線の盛り上がりは主翼上方に発達する渦によるものと

考えられることと、渦による主翼表面圧力低下によってローリングモーメントが発生すること

から、Nose-C 形態に比べて Nose-A 形態のほうがロールダンピングが強い原因は、右ロール角

速度に起因する右主翼の渦の発達が Nose-C 形態に比べて Nose-A 形態のほうが大きいためと推

察される。図９には、Nose 近辺を通り主翼に至る流線を左側面から撮影した写真も示している。

Nose-A 形態に比べて Nose-C 形態では左主翼前縁で流線が持ち上げられており、左主翼上面で

渦が強くなっていると考えられる。これによって左主翼上面に負圧が発生し、右ローリングモー

メントが発生することも、Nose-C 形態におけるロールダンピング劣化の一因と考えられる。 

    
(a) Nose-A (b) Nose-C 

図９．風試によるノーズから主翼に至る煙流線。右ロール角速度�̂ = 0.0237 

 

（２）ヨー運動による空力微係数、流線、および表面圧力分布 

Nose-A 形態について、天秤計測では図１０のように無次元ヨー角速度 �̂=0.0023 において

���<0 であった。これに比して CFD 解析結果では���>0 となっており、図１１のように機体構

成部位の寄与として垂直尾翼が正側の主要因と推定される。図１２は Nose-A 形態について

�̂=0.0023 における風試による時間平均流線と CFD 解析による流線の比較である。風試結果か

ら、機軸近くの流線が垂直尾翼右側面に回り込んでおり、右側面での流線間隔が狭まって負圧が

生じて左ヨーイングモーメントが発生していると推察される。右ヨー運動中の左ヨーイングモ

ーメントであるからヨーダンピングである。一方、CFD 解析では逆の傾向がみられる。 

図１３は Nose-A 形態について�̂=0.0067 における風試による時間平均流線と CFD 解析によ

る流線の比較である。双方で機軸近くの流線が垂直尾翼の左側に回り込んでおり、左側面での流

線間隔が狭まって負圧が生じ、右ヨーイングモーメントが発生していると推察される。右ヨー運



動中の右ヨーイングモーメントであるからヨーダンピングの劣化である。 

また、天秤計測では、図１４のように Nose-A 形態に比べて Nose-C 形態のヨーダンピング効

果が大きいことがわかった。図１５は Nose-C 形態について�̂=0.0067 における風試による時間

平均流線である。Nose-A では図１４の通りヨーダンピングが劣化しているのに対し、Nose-C で

は図１５の通り機軸近くの流線が垂直尾翼右側に回り込み、ヨーダンピングが強まっていると

推察され、天秤計測結果と整合している。 

  
図１０ Nose-A 形態について風試および

CFD解析による���の計測値・推算値（迎角 0°） 

図１１ Nose-A 形態について CFD 解析によ

る機体構成部位別の���への寄与（迎角 0°） 

 

  
(a) 風試による時間平均流線 (b) CFD 解析による流線 

図１２ Nose-A 形態の右ヨー角速度�̂ 	 0.0023における機体周りの流線（迎角 0°） 
 

  
(a) 風試による時間平均流線 (b) CFD 解析による流線 

図１３ Nose-A 形態の右ヨー角速度�̂ 	 0.0067における機体周りの流線（迎角 0°） 
 

  
図１４ 風試による Nose-A 形態と Nose-C
形態の���計測値（迎角 0°） 

図１５ 風試による Nose-C 形態の右ヨー角速

度�̂ 	 0.0067における時間平均流線（迎角 0°） 

まとめとして、クランクトアロー主翼を有する超音速機形状について、動的空力特性の発生メ

カニズムの解明を目指して、ロールおよびヨー角速度を伴う風洞試験において煙流線法によっ

て流れを可視化するとともに、同等条件の CFD 解析の結果を可視化し、比較検証した。ロール

角速度によるロールダンピング発生、ノーズ長によるロールダンピング劣化、ヨー角速度による

ローリングモーメント発生、ノーズ長によるヨーダンピングの違い、等の現象のメカニズムを流

線密度および機体表面圧力分布の観点から推定した。今後は、感圧塗料による表面圧力の可視化

や PIV 法による流れの可視化を併用して詳細な流れ場の解明を目指す。 
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